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紅 hv=-koT I 2) (pi: 燃料密度， hv:燃料蒸発熱，



















平成 16年 12月 20日原稿受理 Development Study at University 
Laboratories of Small-Scale Reusable Launch Systems. Part 2: 
Development and Experimental Launch of a Small Hybrid Rocket 






































































20 MPa, 充填質量 0.56kg)からグレイン先端の旋回型
インジェクタ（形状スワール数 Sg=l9.4) を通ってグレ
イン内に接線方向にブローダウン方式で噴出される．グレ








MPa, 大気圧が 1気圧のもとで推進剤質量流量が 97g/s 
の時に適正膨張となるように決定した．燃焼時間は 7~10
秒で可変とした．
第 2図にこのエンジンの成。 ・Pc・推力 Fの時間的変化
の代表的な例を示す．着火直後の酸素流量 mo=l64g/s, 





































































2 4 6 8 
















































































大学における小型再使用打上げシステムの開発研究 その 2(湯浅三郎・山本研吾・蜂谷仁司・北川幸樹） 15 




















































を組合せたものの揚力は， (1+ D/b)2Lw (D: ロケット胴








数傾斜 CMa=-7. 66 rad-1および抵抗係数 Cn=0.51が推
算された．
設計した機体の空力特性を確かめるため，東京都立科学
技術大学の低速大型風洞（最大流速： 35 m/s, 出口径：
1. 75 m) に，第 4図に示す 1/2スケールの模型を挿入し
て三分力測定実験を行った．模型は，風洞の測定部中央に
設置されている天秤の主支柱（前方， 2脚）と補助支柱





した三分力から算出した空力特性値は， Cn=l.01, CLa= 















Sustainer of Main Strut 













































た．ここで D:抗力， L:揚力， Mバ重心回りの縦揺れ








である a=士10mmと/3=土1.0 degを仮定し， aおよび
ァの変化を求めた．第 6図に計算結果の代表的な例とし
て，発射角ア1=86deg, 発射台長さ L1=4m, F=700 N 
の場合の結果を示す．発射直後に aは約 6degと最も大き
くなるが，この値は飛行距離 Sとともにピッチング波長






2.3.2 飛行経路第 2図のエンジンデータと 2.2で推
算された空力特性値とを使用し，横風による重心回りの回
転を考慮した 2次元の水平・垂直方向の運動方程式を発射
角と横風流速とをパラメータにして stepby step integra-
tion methodにより解くことによって，横風の影響下でロ
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ケットに搭載しているパラシュートが開傘した場合と開傘
しなかった場合の飛行経路を求め，飛行許容範囲内に収ま
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第 6図 飛行距離に対するロケット姿勢の変化
（ア,=86deg, L1=4 m, F=700 N) 
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時のロケットの最高速度は 89.7 m/s, 最高到達高度は
681 m と予洞された．














＊実施日・ 2001年 3月9日16:35 
＊気象条件・天候：晴れ，湿度： 54%, 気温：ー7℃
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